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がった．Orbital Sciences（同社は 2015 年 2 月に ATK と合併して Orbital ATK を設立 1)，さらに 2018 年 6











（Space Exploration Technologies）や Blue Origin は現在までに独自にそれぞれ大型ロケットや有人カプセ
ルの開発（図 1.1 および図 1.2 参照）を進めており，将来の宇宙輸送産業を担う大企業に成長しつつあ
る． 
 




超小型衛星（質量 100 kg 以下の小型衛星）と呼ばれるようになり，10 × 10 × 10 cm 程度の 1U CubeSat






図 1.3 東京大学が開発した 1U CubeSat「XI-
IV」8) 










図 1.5 Axelspace が進める全地球観測網の構築
に用いられる 100 kg 級衛星「GRUS」11) 








1. 2 宇宙機用化学推進系の現状 
地球観測衛星や惑星探査機，ISS（International Space Station）物資輸送機など多くの宇宙機には，軌道
の変更や姿勢制御用（Reaction Control System, RCS）のアクチュエータとして化学推進剤を用いた小型の
ロケットエンジン（以下，スラスタ）が搭載されている．このような RCS スラスタの推力レベルは 0.1 
N から 500 N 程度まで幅広いラインナップがあり 13,37)，宇宙機のサイズやミッションによって使い分け
られている．これらの宇宙機用スラスタは，一種類の推進剤のみを用いた一液式スラスタと二種類の推





ムの固体触媒が用いられており，その代表的な触媒として Shell 405（2002 年に製造が中止された）や現










取扱い時には Self-Contained Atmospheric Protective Ensemble (SCAPE)スーツを着用し 23,24)，輸送時やタン
クへの推進剤充填時には専用の装置を用いる必要がある 25)． そのため，ヒドラジン推進系の運用にお
いては，人体への安全を担保するために多額のコストがかかるといった問題を抱えている 23,25)． また，
このような毒性から 2011 年には欧州における化学物質の製造，使用についての法規制である REACH 規
制（Registration, Evaluation, Authorisation, Restriction and Chemicals, REACH）において，使用に際して ESA
当局に認可が必要となる高懸念物質（Substance of very high concern, SVHC）の候補リストに登録された
26)．これにより，今後，推進剤としてヒドラジンの使用が難しくなることが懸念されており，ESA
（European Space Agency）および NASA（National Aeronautics and Space Administration）は，ヒドラジン
の代替となる推進剤の選定をより加速させている 27)． 
 
1. 3 低毒性推進剤を用いた推進系の開発 
ヒドラジン系推進剤は高い推進性能と信頼性を持つ反面，人体に対して高い毒性を持っており，多額
の運用コストがかかる．この問題に対し，ヒドラジンと比べてより人体に対する毒性が低く，より安全






1. 3. 1 ADN系推進剤 
ADN（Ammonium Dinitramide, NH4N(NO2)2 ）は，1970 年代にモスクワにある Zelinsky Institute of Organic 
Chemistryで最初に合成された．その後もロシアにて ADN 系推進剤の生産が開始され，Topol-M 大陸間
弾道ミサイルで使用された実績がある 28)．1997 年からは Swedish Space Corporation（SSC），Defence 
Research Establishment（FOA）および Chalmers University of Technologyによって宇宙機用推進剤としての
研究開発が開始された 29)．2002 年までに SSC によって LMP-101X（ADN / Glycerol / Water），LMP-102
（ADN / Glycine / Water），LMP-103X（ADN / Methanol / Water）の 3 種類の ADN系推進剤が開発され，
スラスタによる作動試験が行われた 30)．その後もさらに改良が行われ，LMP-103S（ADN = 63.0 wt% / 
Methanol = 18.4 wt% / Ammonia = 4.6 wt% / Water = 14.0 wt%）が開発された 31)．2000 年には，ADN 系推
進剤を用いたスラスタの技術開発と市場開拓のため，SSC と Volvo Aero Corporation によって ECAPS
（2017 年 7 月に宇宙システム機器を開発・販売する Bradford 社に買収され，Bradford ECAPS となって
いる）が設立された 32)．ECAPS は SSC と共に HPGP（High Performance Green Propellant）プログラムを
立ち上げ，LMP-103S を推進剤とした 1 N 級スラスタ（1 N HPGP Thruster, 図 1.7 参照）を SSC が開発
を進めていた衛星である PRISMA に搭載した 32)．PRISMA は 2010 年に Dnepr-1 によって打上げられ，
軌道上で親衛星 Mango と子衛星 Tango に分離しフォーメーションフライトを行ったが，このときにヒ
ドラジンスラスタと 1 N HPGP Thrusterの並行運用を行い，ADN系スラスタの宇宙実証に成功した 33-35)． 
1 N HPGP スラスタの作動には触媒を 340~360 °C まで予熱する必要があることが報告されている 36,37)．
2012 年には，Skybox Imaging（後に Terra Bella に社名変更，2017 年 12月からは Planet Lab の傘下）の地
球観測衛星 SkyBox の推進系として採用された 38)．Skybox Imaging は，26機の 100 kg 級超小型衛星によ
るコンステレーションによって高頻度かつ高分解能な衛星画像の提供を計画しており，2013 年から順次
打上げが開始されている 39)．ECAPS の推進系の搭載は 3 機目の衛星である SkyBox-3 からで，1 機あた
り 4 台の 1 N HPGP Thruster が搭載されており，2016 年から打上げが開始された 39)．2017 年には SkyBox-
8 から-13が Orbital ATK の Minotaur-C によって同時に打上げられ，SkyBox-3 から-13の全ての衛星にお
いて軌道上でのノミナル運用（打上げ後の位相遷移，∆V マヌーバ，軌道補償）に成功している 39-41)．
SkyBox シリーズの打上げは 4 カ国の射場から行われており，LMP-103S は既に航空機による輸送・輸出
実績も有する推進剤となっている 41,42)．ECAPS は SkyBox への搭載に向けて既に超小型衛星向けのシス
テムのモジュール化（図 1.8 参照）を完了しており 39)，販売体制も整えつつある．PRISMA や SkyBox
での実績により既にいくつかの低軌道/静止軌道ミッションで使用されることが決まっており，そこには
欧州だけでなく米国や日本で計画されているものも含まれている 41)．ECAPS は搭載可能な衛星の幅を
広げるため，CubeSat 向けの 100 mN 級スラスタから 100 kg 級衛星向けの 220 N 級スラスタまでの推力
レンジでの製品化を目指しており，VACCO，Orbital ATK，Airbus Defence and Space，GSFC（NASA Goddard 
Space Flight Center）と協力して開発を進めている 37,41,43,44)．また，欧州では大学・研究機関連合によって
一液式スラスタをヒドラジンから ADN 系推進剤に置換すること目指した RHEFORM（Replacement of 
hydrazine for orbital and launcher propulsion systems）プログラムが 2015 年から 2017 年にかけて実施され，
LMP-103S と燃料成分を Methanolから MMF（Monomethylformamide）に変更した FLP-106 をベースとし
た 20 N 級および 200 N 級スラスタの実用化に向けた開発が精力的に行われた 27,45-47)．現在も新規触媒
や 3D造形スラスタなどの開発が進行中である． 
 
図 1.7 ECAPS 1 N HPGP Thruster39) 図 1.8 ECAPS HPGP Module system39) 
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1. 3. 2 HAN系推進剤 
 HAN（Hydroxyl Ammonium Nitrate, NH3OHNO3）を用いた推進剤は，1980 年代にハイブリッドロケッ
トの酸化剤として検討されていた 48)．また，1980 年代後半には，U. S. Army Ballistics Research Laboratories
によって砲弾用の推進剤（Liquid Gun Propellant, LGP）として開発が進められ，燃料として TEAN
（Triethanol Ammonium Nitrate）を用いた LGP1846 および LGP1845 が開発された 49)．HAN は 1990 年代
に入ると，これらの推進剤をベースに航空宇宙分野への転用に向けて U. S. Air Force や NASA などを中
心に開発が開始された 50)．1995 年には，ヒドラジンに代わる一液式推進剤として HAN 系推進剤の実用
的な研究開発を行うため，U.S. Air Force, U.S. Navy, NASA, Missile Defense Agency, Atlantic Research 
Corporation, General Dynamics, AMPAC, Aerojet Rocketdyne のグループによって IHPRPT（Integrated High 
Payoff Rocket Prupulsion Technology）プログラムの一環として研究開発が開始された 51-53)．IHPRPT プロ
グラムでは，HAN 系推進剤の触媒作動を目指して PAC などで LCH-210, LCH-227 等の触媒の開発が活
発に進められた 50)．1998 年には，U.S. Air  Force Laboratory Research（AFRL）によって，HAN 系推進剤
である RK-315-E, RK-618-A, RK-315-Aが開発された 54)．AFRLはこの推進剤を基にして，燃料に HEAN
（Hydroxyethylhydrazinium Nitrate）を用いた AF-M315E（HAN = 44.5 wt% / HEAN = 44.5 wt% / Water = 
11.0 wt%）を 1998 年頃に開発し，2001 年に報告された 52,55,56)．2012 年には，AF-M315E 向け触媒である
LCH-237，LCH-239，LCH-240，および LCH-241 が開発され，1 N 級ヒドラジンスラスタ（Aerojet 製 MR-
103G）と LCH-241 を用いた燃焼試験において 11.5時間の作動に成功したことが報告された 55)．この結
果を受け，HPRPT プログラムでは，Phase-IIとして AF-M315E を用いたスラスタの宇宙実証を行うミッ
ションを立案し，GPIM（Green Propellant Infusion Mission）が開始された 44,57,58)．AF-M315E のスラスタ
開発は Aerojet Rocketdyne によって進められており，小型衛星への搭載を目的とし，その推力レベルの
トレンドが 1 ~ 22 N 程度にあることから 58)，1 N 級スラスタである GR-1（図 1.9 参照）および 22 N 級
スラスタである GR-22（図 1.10 参照）の開発が進められている 58)．これらのスラスタは，2016 年まで
にプロトタイプモデルの地上試験と GPIM 向けのスラスタモジュール（GR-1 × 4，GR-22 × 1 のクラス
タ）の試作が実施されている 59-61)．これらのスラスタの作動には，触媒をノミナルで 315 °C まで予熱す
る必要があることが報告されている 62)．また，このスラスタモジュールは，Ball Aerospace によって開発
が行われている 200 kg 級衛星バスである BCP-100 に搭載される予定である 60,61)．GPIM は DoD（United 
States Department of Defence）が主導する STP-2（Space Test Program）の 1 つとして，当初は 2016 年に
SpaceX の Falcon Heavy初号機での打上げが予定されていたが 62)，その後延期され，2019 年 4 月に予定
されている Falcon Heavy 3 号機による打上げが予定されている 63)． 
 
図 1.9 Aerojet GR-1 Protype model 59) 図 1.10 Aerojet GR-22 Protype model 59) 
 
日本においても HAN 系推進剤の開発が進められており，JAXA（Japan Aerospace Exploration Agency）
および IHI Aerospace の HAN/HN（Hydrazine Nitrate）系推進剤と，JAXA および三菱重工業の HAN/AN
系推進剤に分けられる．IHI Aerospace および JAXA は 2000 年から HAN/HN 系推進剤（HAN/HN based 
Green Propellant, HNP）の開発を進めている 64)．HNP は爆轟性の抑制と着火性向上のために HN（Hydrazine 
nitrate, N2H4 ･ HNO3）を混合させ，燃焼成分として Methanol を用いた推進剤であり 64)，
HAN/HN/Methanol/Water の組成でその割合の異なる HNP2XX シリーズの推進剤と同推進剤向けの国産
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粒状触媒である IC-20-Xシリーズおよびこれらに対応した 100 mN から 1 N級の 3D造形スラスタ（MTH
シリーズ）の開発が進められている 65-67)．HNP シリーズでは，高比推力化を狙ったタイプのものと断熱
火炎温度を低く抑えたタイプの推進剤が存在しており，それぞれスラスタによる作動試験が実施されて
いる．2018 年には，ヒドラジンと比較して高い比推力を狙った推進剤である HNP208 について，断熱火
炎温度が高いため，これに対応して製作された内部に特殊な白金コーティングを施した 4 N 級スラスタ
（図 1.11 参照）による作動試験について報告された 67)．また，断熱火炎温度をヒドラジンよりも低く
抑えた HNP225 についても，3D造形技術により製作された低コスト化 200 mN 級スラスタ（MTH-2，図 
1.12 参照）による作動試験結果が同様に報告された 68)．これらのスラスタでは，触媒をノミナルで 300 °C
まで予熱する必要があるが，200 °C の予熱でも点火に成功したことが報告されている 66,67)．HNP シリー
ズを用いたスラスタは，JAXA による革新的衛星技術実証衛星 2 号機への搭載コンポーネントとして採
択され 69)，2020 年度以降に同衛星を使った軌道上作動が行われる予定である 70)． 
 
図 1.11 IHI Aerospace 4 N Thruster 67) 図 1.12 IHI Aerospace MTH-2 Thruster 68) 
 
JAXA および三菱重工業においても 2000 年から HAN/AN 系推進剤（SHP シリーズ）の開発が進めら
れている 71)．SHP シリーズは，爆轟性抑制のために AN（Ammonium Nitrate, NH4NO3）を混合させ，燃
料成分としてMethanolを用いた推進剤で，HAN/AN/Methanol/Water の組成でその割合が異なる SHPXXX
シリーズの開発が進められている 72-74)．これまでに SHP069，SHP163，SHP265 など様々な組成の推進
剤が開発され 73,74)，爆轟性と貯蔵性，燃焼速度に優れた SHP163（HAN = 73.6 wt% / AN = 3.9 wt% / Methanol 
= 16.3 wt% / Water = 6.2 wt%）が軌道上実証に向けて選定された 75)．三菱重工業によって SHP163 を用い
た 1 N 級スラスタ（Green Propulsion Reaction Control System, GPRCS）の開発が進められ 73,75)，民生部品
および技術を採用し衛星の低価格化目指したプロジェクトである SERVIS（Space Environment Reliability 
Verification Integrated System）衛星の 3 号機に搭載され，軌道上実証が行われる予定だった 75)．その後，
JAXA による革新的衛星技術実証衛星 1 号機（Rapid Innovative payload demonstration Satellite 1, RAPIS-1）
への搭載コンポーネントとして採択され 76,77)，搭載に向けてスラスタを 1 基搭載した推進系（図 1.13 参
照）の開発が進められた 78,79)．GPRCS は，燃焼温度を低く抑えた STEP1 と耐熱性触媒およびスラスタ
の使用により高比推力化を目指す STEP2 の 2 段階で開発が進められており 79)，RAPIS-1 に搭載される
GPRCSスラスタはSTEP1の成果を軌道上で実証することを目的としており，2017年にFM（Flight Model）
（図 1.14 参照）の開発が完了している 79,80)．RAPIS-1 は，2019 年 1 月にイプシロンロケット 4 号機に
よって打ち上げられており，2019 年度中にも軌道上での作動が行われる予定である 77)． 
 
図 1.13 RAPIS-1 に搭載された GPRCS-FM 80) 図 1.14 GPRCS のスラスタ（QT モデル）80) 
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1. 3. 3 過酸化水素水 
過酸化水素（Hydrogen Peroxide, H2O2）は，ナポレオンの電池開発事業に取り組んでいたフランスの化
学者である Louis J. Thenard によって 1818 年に発見され，当初は”Oxygenated water”と表現されていた
81,82)．その後，H2O2 の漂白作用や強力な酸化剤であるなど，その有用性から H2O2 の製造方法や濃縮方
法が徐々に確立されていき，1925 年以降からは工業用薬品として主に繊維産業，製紙用パルプ産業にお
いて使用が開始された 82)． 
1933 年から 1936 年の間には，ドイツ政府が 80~82wt%の高濃度 H2O2の安全な濃縮方法の開発に成功
し，これを機にH2O2の軍事利用が始まった 82)．最初の推進剤としての使用は 1933年にドイツのHellmuth 
Walter が開発した Walter 機関と呼ばれる高濃度 H2O2を用いた熱機関であり，その最初の実用例は灯油
を燃料とした潜水艦用の ATO エンジン（RATOとも呼ばれる）である 82,83)．その後，Walter 機関はドイ
ツ軍によって多くの軍事兵器の動力として用いられ，ドイツ空軍が開発した実用された世界唯一のロケ
ット推進戦闘機であるメッサーシュミット Me163 にも Walter 式ロケットエンジンである HWK-R1 が搭
載された．また，第二次世界大戦中に Wernher Von Braun らが開発した液体燃料ロケットである V-2 ロ
ケットにもターボポンプ駆動用のガス発生器の推進剤として 80wt%H2O2が用いられた 82,83)．V-2 ロケッ
トは戦時中に弾道ミサイルとして英国に向けて発射され，V-2 ロケットの開発とその実用によりロケッ
ト推進剤として高濃度 H2O2が有用であることが示された． 
1955年には英国のArmstrong Siddeley Motorsによって酸化剤にH2O2，燃料にケロシンを用いた Gamma
エンジンが開発され，このエンジンを搭載した単段式の Black Knight ロケットが開発された 82,84,85)． 
Black Knightは 1958年から 1965年にかけてオーストラリアのウーメラ射場にて 22回の打ち上げが実施
された 84)．その後，英国は軌道投入機の保有を目指して Black Knight を三段式にした Black Arrow ロケ
ットの開発を進めた 85)．Black Arrow ロケットは合計 5 回の打ち上げが計画され，そのうち 4 回が実施
され，2 回が打上げに成功している．4 回目の打ち上げ時にペイロードとして搭載されていた衛星の軌
道投入に成功し 82)，英国は世界で 6 番目の軌道投入機保有国となった． 
自己分解作用を持つ H2O2 は，触媒を用いることでより激しく分解し燃料と混合させることで自己着
火性を持たせることが可能で，他の推進剤において必要となる点火機構が不要となるハイパーゴリック
推進剤であり，システムの簡素化と応答が速い RCS の開発が期待できる．そのため，1950 年代には，










ンの毒性が問題視されるようになると 26,27)，推進剤としての H2O2 への関心が再び高まり，宇宙機用推
進剤として高濃度 H2O2を使った推進系の開発が活発に行われるようになった 82)．高濃度 H2O2は，ヒド
ラジンと比較して低凝固点，高密度，低毒であり，貯蔵性の問題を除けば環境および人体に対して親和
性の高い推進剤である 90)．1990 年代後半から 2000 年代にかけて，主に小型衛星をターゲットにした
RCS および軌道制御エンジンの開発が開始され 91-94)，現在も 1~500 N級のスラスタの開発が各国で続け
られている 95-100)．いずれの推進系も 70~98wt%の高濃度 H2O2 を用いたものであり，軌道打上げ機より
設計寿命が大幅に長い衛星，探査機等にも対応できるよう高濃度 H2O2の長期保存に関する研究 101)も行
われているが，現在までにこれらの宇宙機に対して高濃度 H2O2の適用は実現されていない．  
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1. 4 超小型衛星用化学推進系の現状 

















表す LD50 （Medium lethal does, LD50）値は高い値であり，いずれも低毒な推進剤である． 














高濃度 H2O2を使った推進系の 1930 年代から行われているが，高濃度 H2O2特有の自己加速分解性が














図 1.15 超小型衛星用推進系への適用が進められている推進剤と主な拠点 41,44,62,74,80,94,97,100,105-107)  
 
表 1.1 超小型衛星から推進系へのシステム要求項目 104) 
分類 要求項目 
1. 推進剤の取扱性と入手性 a) 人体に対する毒性が低いこと 
b) 輸送に関する制限が厳しくないこと 
c) 入手経路が煩雑でないこと 
2. 推進系のシステム構成 a) 各構成機器の価格，入手性が良好であること 
b) 超小型衛星へのインテグレーションがしやすいこと 
c) 配管レイアウトが容易であること 
3. 打上げに係るコスト a) 推進剤の価格が低いこと 
b) 射場作業時のコストが低いこと 






 表 1.2 超小型衛星への適用が進められている代表的な推進剤の諸元  
 
※1 NASA-CEA により燃焼室圧力 1.0 MPa, 燃焼室温度 141 ℃, 開口比 100 にて計算した． 
※2 NASA-CEA により燃焼室圧力 1.0 MPa, 燃焼室温度 130 ℃, 開口比 100 にて計算した． 
※3 NASA-CEA により燃焼室圧力 1.0 MPa, 推進剤初期温度 25 ℃, 開口比にて計算した．
 N2H4 ADN 系 HAN 系 H2O2系 
 


































比推力 [s] 239 67) 254 42) 261 42) 263 56) 200≧ 80) 250 67) 213 68) 136 ※1 100 ※2 232 ※3 
断熱火炎温度 
[℃] 
897 67) 1,781 6) 1,910 42) 1,884 56) 2,128 80) 1,375 67) 717 68) - - 906 ※3 
密度 [g/cm3] 1.01 109) 1.24 38) 
1.36 42) 
@25℃ 












≦ -30 80) 不明 ≦ -10 68) -12.0 111) -50.0 112) -114.1 113) 
LD50(rat-oral) 
[mg/kg] 
60 109) 750 - 800 42) 1,270 42) 550 110) 300 - 2,00074) 300 - 2,00067) 300 - 2,00068) 不明 805 112) 
6,200 - 17,800 113) 
@99.5wt% 
発がん性(区分) 区分 1B109) なし 38)42) 不明 不明 不明 不明 不明 区分 2 111) 区分 2 112) 区分 1A 113) 
消防法(危険物) 第 4 類 109) 不明 不明 不明 不明 不明 不明 第 6 類 112) 第 6 類 112) 第 4 類 113) 
毒劇法 毒物 109) 不明 不明 不明 不明 不明 不明 劇物 112) 劇物 112) 非該当 
輸送(航空法) 輸送禁止 可能 38)42) 不明 不明 不明 不明 不明 輸送禁止 111) 輸送禁止 112) 可能 113) 
輸送(国際区分) UN6.1 109) UN1.4S 38) 42) 不明 UN1.4C 110) 不明 不明 不明 UN5.1 3) UN5.1 112) UN3 113) 
国連番号 2029 109) 不明 不明 0479 110) 不明 不明 不明 2015 3) 2014 112) 1170 113) 
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1. 5. 1 スラスタの作動原理 
一液式スラスタの作動原理 

















プの噴霧ノズルで，そのスプレーパターンは 50 °のホローコーンパターン（中空円錐形状）である． 
 




 H2O2 = H2O +
1
2












図 1.19 60wt%H2O2と Ethanolを用いた二液式スラスタの作動原理 
 
1. 5. 2 研究開発のポリシー 
 我々の研究チームでは，表 1.1 の要求を満たし，かつ今後の需要を見据えた先端的な超小型衛星向け
の推進系を供給すべく，下記のような研究開発ポリシーを定めこれに則り研究開発を進めている． 
 
・ Safety First（安全最優先） 
超小型衛星の開発規模や体制の下で十分な安全性と良好な取扱性を持った推進系を開発する． 
 


















1. 5. 3 60wt%過酸化水素水の超小型衛星への適合性 
 推進剤を 60wt%H2O2として用いた推進系の超小型衛星への適合性について述べる． 
 
Safety First（安全最優先） 
 H2O2 濃度と蒸発潜熱および分解熱の関係を図 1.20 に示す．高濃度の H2O2 を推進剤として扱う場合
の問題点として，自己加速分解性による取扱性の悪さが挙げられる．この高濃度 H2O2 の自己加速分解
性は，H2O2の蒸発潜熱よりも分解熱が大きいことによって生じている．蒸発潜熱と分解熱の関係は H2O2









60wt% H2O2は，手袋/ゴーグル/マスクを着用することで取扱が可能な薬品であり 112)（図 1.22 参照），従









































1. 5. 4 MFMP-Propulsion Systemの提案 
 我々の研究チームでは，1. 5. 2 項に示したポリシーに則り，超小型衛星と相性の良い多用途の推進
システム（Microsatellite-Friendly Multi-Purpose (MFMP) Propulsion System，以下 MFMP-PROP）を提案し，
その開発を行っている． 図 1.25 に MFMP-PROP の系統図の一例を示す．MFMP-PROP では，推進系の
システム全体を酸化剤タンクモジュール（図 1.25 中の青線枠内），燃料タンクモジュール（図 1.25 中の
赤線枠内），推進剤制御モジュール（図 1.25 中の緑線枠内），スラスタモジュール（図 1.25 中の黄線枠
内）のように分割し配管や構造部材などの機械的・熱的 I/F や電源・信号といった電気的 I/F を独立さ





図 1.25 MFMP-PROP のシステム系統図 
 
モジュールの自在な組み合わせによる推進系の多用途化（Multi-Purpose） 



































1. 6 現在の開発状況と技術課題 
1. 6. 1 一液式推進系 
一液式スラスタについては，実現性および推進性能の取得にすでに成功している．また，2014 年には
アクセルスペースおよび東京大学において開発された 50 kg 級超小型衛星である「ほどよし 1 号機」お
よび「ほどよし 3 号機」に搭載され打上げられた 118)．両衛星において軌道上での作動を行い，衛星の姿
勢制御データからの推定により目標推力を達成したことを確認した 120)．ほどよし 3 号機に搭載された




表 1.3 ほどよし 3 号機に搭載された一液式推進系の諸元 118) 
項目  
設計推力 350 mN 
設計比推力 80 s 
乾燥重量 3.8 kg 
推進剤搭載質量 2.0 kg 
サイズ 270 × 270 × 90 mm3 
電力 12.5 W（作動開始時直後のピーク値） 
 2.3 W（定常作動時） 




(a) 供給系 (b) スラスタ 
図 1.28 ほどよし 3 号機に搭載された一液式推進系 外観 118) 
 










1. 6. 2 二液式推進系 
 我々の二液式推進系のスラスタでは，点火方式としてスパークプラグを採用している．この点火方法
を適用した実験モデルを製作し，これまでに燃焼室の形状設計，推進剤混合比や供給流量など多くの条
件をパラメータとして実験を行ってきた 123)．2014 年に設計・製作された設計推力 4.0 N，触媒層一体型







を受け，触媒層体積を大きくし，封入可能触媒数を 2 個から 4 個へ増やし，スパークプラグの設置個数
を 1 基から 2 基設置できるよう改良されたスラスタが製作され，作動実験が行われた 125)．その結果，
触媒数を増やしたことで 60wt%H2O2の分解量が増え，燃焼室圧力が定常的に 230 MPaA 程度まで上昇し





図 1.29 二液式スラスタ：BP-04 の概要 
 














PROP を提案し研究開発を行っている．現在の MFMP-PROP の開発状況を TRL（Technology Rediness 














表 1.4 MFMP-PROP 開発状況（TRL） 
 Technology Rediness Level, TRL 
モジュール名 一液式推進系 二液式推進系 
スラスタ 7 3 
供給系 7 4 
酸化剤タンク 7 4 






















ルミフレームを用いて外形 L760 × W760 × H960 mmの直方体を作り，これをベースフレーム（図 2.1 参
照）と定め，追加のフレームや様々な部品，装置等を自由に設置していく仕様とした．また，装置の汎
用性を高めるために 1 つのベースフレームを 1 ユニットとして機械的 I/F（Inter Face）と機能的 I/F を独
立させることとし，ユニットの組み替えによる装置構成そのものの自由度を確保した． 
 
表 2.1 装置に使用したアルミフレームの諸元 
項目  
型番 KHFS8-4040-XXXX（X はフレーム長さ[mm]） 
サイズ 40 × 40 mm 
シリーズ MISUMI 8 シリーズ 





図 2.1 ベースフレーム外観 
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2. 1. 2 本研究における装置構成 
 本研究では，一液式スラスタと二液式スラスタの作動が行える装置構成を基本とし，その他に付随
する準備実験や各種評価実験等を円滑に実施できるようにユニットを表 2.2のような構成とした．また，


























制御機器ユニット データロガー，電源，PC 等の実験制御機器をまとめたユニット 
 
図 2.2 本研究におけるユニット配置と外観図 
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2. 1. 3 推進剤供給システムと配管機器 








配管径は全て 1/8 inch に統一し，材質は基本的に SUS316Lの金属配管を用いている．一部，タンク下
流や窒素パージライン，今後接続方法を変える可能性が高い箇所などは PFA（Perfluoroalkoxy alkane）製
のチューブを用いることで自由度を確保している．また，これらの配管は流量計と三方弁（OM-SV, FM-
SV）以外は全て 2. 1. 2 節で説明した推進剤供給ユニットに設置されているが，前述の一部機器のみス
ラスタの取り付け易さと作動時の応答性の観点から実験機器取付ユニットに設置されている．推進剤供
給配管は推進剤供給ユニットと実験機器取付ユニットの間をまたがって設置されているがユニット間
の I/F は脱着可能な金属継手を用いることで容易に取り外しが可能となっている． 
 
図 2.3 推進剤供給配管 系統図 
 
図 2.4 推進剤供給配管 外観図 
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推進剤タンクは内容積が 400 mL のものと 75 mL の 2 種類を用いた．内容積が 400 mL の推進剤タン




図 2.5 推進剤タンク 304L-HDF-400 外観図 126) 
 
表 2.3 推進剤タンク 304L-HDF-400 諸元 129) 
項目 単位 数値 
内容積 mL 400 
最高使用圧力 MPa 12.4 @ -53 ~ 37 °C 
材質 - SUS304L 
接続口径/タイプ 1 - 1/4 in. NPT Female 




および表 2.4，表 2.5 に示す． 
 
図 2.6 逆止弁 SS-2C-1 外観図 127) 図 2.7 フィルター SS-2F-2 外観図 128) 
 
表 2.4 逆止弁 SS-2C-1 諸元 130) 
項目 単位 数値 
クラッキング圧力 MPa 0.007 
最大逆圧 MPa 6.89 @ 20 °C 
最高使用圧力 MPa 20.6 @ -23 ~ 37 °C 
最大流量係数（Cv値） - 0.10 
材質 - SUS316L 
接続口径/タイプ 1 - 1/8 in. SwagelokⓇ Tube Fitting 
接続口径/タイプ 2 - 1/8 in. SwagelokⓇ Tube Fitting 
 
表 2.5 フィルター SS-2F-2 諸元 131) 
項目 単位 数値 
エレメント公称ボアサイズ μm 2 
最高使用圧力 MPa 20.6 @ -28 ~ 37 °C 
材質 - SUS316L 
接続口径/タイプ 1 - 1/8 in. SwagelokⓇ Tube Fitting 




には CKD 社製の 2 ポート電磁弁を用いた．外観と諸元を図 2.8 および表 2.6 に示す．また，推進剤供
給ラインと窒素パージラインの切り替え部（OM-SV，FM-SV）には CKD 社製の 3 ポート電磁弁を用い
た．非通電時は窒素パージラインが Open になっており，通電時のみ推進剤供給ラインが Open になるよ
う設置した．外観と諸元を図 2.9 および表 2.7 に示す． 
 
図 2.8 二方向電磁弁 USB3-6-1-M-DC12V 図 2.9 三方向電磁弁 AG31-01-1-N3AB-DC12V 
 
表 2.6 二方向電磁弁 USB3-1-M-DC12V 諸元 132) 
項目 単位 数値 
作動電圧 V DC 12 
消費電力 W 4 
作動圧力差範囲 MPa 0.9 
耐圧（水圧にて） MPa 2 
流体温度 °C -10 ~ 60 
周囲温度 °C -20 ~ 50 
取付姿勢 - 自在 
接続口径 - Rc 1/8 
Cv 値 - 0.09 
 
表 2.7 三方向電磁弁 AG31-01-1-N3AB-DC12V 諸元 133) 
項目 単位 数値 
作動電圧 V DC 12 
消費電力 W 11 
作動圧力差範囲 MPa 0.7 
耐圧（水圧にて） MPa 25 
流体温度 °C -10 ~ 60 
周囲温度 °C -20 ~ 60 
取付姿勢 - 自在 
接続口径 - Rc 1/8 





2. 1. 4 電源装置と配管制御システム 
実験で用いる機器への電源供給には高砂製作所製の KX-100L および KX-210L を用いた．外観と諸元




の MOSFET に入力することで OM-SV および FM-SV の切り替え制御を行った．ファンクション・ジェ
ネレータの外観と諸元を図 2.11 および表 2.9 に示す． 
 
図 2.10 直流安定化電源 KX-100L（左），KX-210L（右） 外観図 134) 
 
表 2.8 高砂製作所 KX-100L，KX-210L 諸元 134) 
項目 単位 KX-100L KX-210L 
出力電圧 V 0 ~ 40 0 ~ 60 
出力電流 A 0 ~ 10 0 ~ 14 
定格出力電力 W 100 210 
設定分解能 mV 10 20 
 mA 10 10 
外形 W×H×D mm 71 × 130 × 300 85 × 130 × 324 
質量 kg 3.0 3.6 
 
図 2.11 ファンクション・ジェネレータ FGX-2220 外観図 135) 
 
表 2.9 ファンクション・ジェネレータ FGX-2220 諸元 135) 
項目 単位 数値 
最高サンプルレート MS/s 120 
周波数範囲（方形波）  1 μHz ~ 20MHz 
振幅分解能 bit 10 
立上り/立下り時間 ns < 25 @ 50 Ω負荷時 
外形 W×H×D mm 266 × 107 × 293 







図 2.12 電源供給系統図 
 
2. 2 測定機器と計測システム 
2. 2. 1 測定機器 
本推進系の実験では，スラスタ内部や配管内部の温度，圧力，および推進剤質量流量の測定のほか，
推力や電磁弁作動電圧の測定を行う必要がある． 
 温度測定には K 型熱電対を用いた．外観と諸元を図 2.13 および表 2.10 に示す． 
 
図 2.13 K 型熱電対 外観図 136) 
 
表 2.10 K 型熱電対 諸元 136) 
項目 単位 数値 
測定範囲 °C -40 ~ 1,100 
プローブ長さ m 1 
プローブ直径 mm 1 






 圧力の測定には，KEYENCE 社製の AP-V80 シリーズから AP-13S（センサヘッド）と AP-V80（アン
プユニット）を用いた．外観と諸元を図 2.14 および表 2.11，表 2.12 に示す．本圧力センサでは使用可
能範囲の圧力が測定されると，センサのアンプユニットから測定値に応じた電流が直線的に出力される． 
 
(a) センサヘッド AP-13S 外観図 137) (b) アンプユニット AP-V80 外観図 138) 
図 2.14 圧力センサ AP-V80 シリーズ 外観図  
 
表 2.11 センサヘッド AP-13S 諸元 137) 
項目 単位 数値 
測定可能圧力 MPaG 0 ~ 1 
耐圧 MPaG 2 
使用周囲温度 °C -10 ~ 70 
使用周囲湿度 %RH 35 ~ 85 
接続口径 - R(PT) 1/8 
接液部材質 - SUS630, SUS304 
質量 g 120 
 
表 2.12 アンプユニット AP-80V 諸元 138) 
項目 単位 数値 
アナログ出力 mA 4 ~ 20（最大負荷抵抗 260 Ω） 
表示分解能 MPa 0.001 @ AP-13S 接続時 
定格電圧 V DC 12 ~ 24 
使用周囲温度 °C -10 ~ 50 
使用周囲湿度 %RH 35 ~ 85 
質量 g 85 
 









表 2.13 流量センサ FD-SS02 諸元 139) 
項目 単位 数値 
測定範囲 mL/min 0 ~ 200 @ 1.00 g/cm3 
使用可能密度 g/cm3 0.3 ~ 2.0 
使用可能流体温度 °C 0 ~ 100 
使用可能圧力 MPa < 5 
耐圧 MPa < 10 
アナログ出力 mA 4 ~ 20（最大負荷抵抗 260 Ω） 
定格電圧 V DC 24 
使用周囲温度 °C 0 ~ 50 
使用周囲湿度 %RH 35 ~ 85 
接続口径 - Rc 1/4 
接液部材質 - SC14, SUS316L，FKM ゴム 








定できるよう計測系を KEYENCE 社製の NR-500 シリーズを用いて構築した．NR-500 シリーズでは，
PC と接続するためのインターフェースユニットを基本として各データソースに対応した専用計測ユニ
ットを接続することで複数のデータソースの同時計測とモニタリングが可能である．PC からは専用ソ
フトウェアの WAVE LOGGER を用いて各計測ユニットの設定や操作を行う．インターフェースユニッ
トおよび本研究で用いた各計測ユニットの外観を図 2.16 に，諸元をそれぞれ表 2.14，表 2.15，表 2.16，
表 2.17 に示す． 
 
(a) NR-500 (b) NR-HA08 (c) NR-TH08 (d) NR-ST04 
図 2.16 NR-500 シリーズ 外観図 140-143) 
 
表 2.14 インターフェースユニット NR-500 諸元 140)  
項目 単位 数値 
電源 - NR-U4（専用アダプタ） 
連続収集速度 kHz 100 
計測ユニット接続可能台数 台 8 
PCインターフェース - USB Revision 2.0 
消費電力 W < 0.9 
 
表 2.15 高速アナログ計測ユニット NR-HA08 諸元 141) 
項目 単位 数値 
チャンネル数 - 8 ch 
サンプリング周期 ms 0.001 ~ 60,000 
A/D 分解能 bit 14 
測定可能範囲（最高値） mV -275 ~ 275 @ ±250 mV 
表示分解能（最高値） mV 0.01 @ ±250 mV 
消費電力 W < 3.3 
 
表 2.16 温度・電圧計測ユニット NR-TH08 諸元 142) 
項目 単位 数値 
チャンネル数 - 8 ch 
サンプリング周期 ms 100 ~ 3,600,000 
A/D 分解能 bit 16 
測定可能範囲（最高値） °C -200 ~ 1,372 @ K 型 
表示分解能（最高値） °C 0.05 @ K 型 




表 2.17 ひずみ計測ユニット NR-ST04 諸元 143) 
項目 単位 数値 
チャンネル数 - 4 ch 
サンプリング周期 μs 20 ~ 1,000,000 
A/D 分解能 bit 16 
測定可能範囲（最高値） mV －2.2 ~ 2.2 @ ±2.0 mV 
表示分解能（最高値） μV 0.1 @ ±2.0 mV 
印加電圧 V DC 2 






した． 図 2.17 に測定機器と計測ユニットの接続およびチャンネル割当を示した計測システム系統図を
示す． 
 











3. 1 実験装置構成 
3. 1. 1 一液式スラスタ 
 本研究で用いた一液式スラスタの概要を図 3.1 に示す．本スラスタは，ほどよしに搭載されたモデル
から，推力の再現性や立上り時間の短縮，安定性向上を目指して改良が加えられたモデルで 122)，材質は
SUS316Lである．ほどよし 1 号機およびほどよし 3 号機に搭載された一液式推進系（以下，ほどよしモ
デル）では，スラスタのパーツはインジェクター部とチャンバ部およびスロート&ノズル部の 3 パーツ
で構成されていたが 118)，改良型スラスタではスロート&ノズル部とチャンバ部を一体型とし，パーツを
3 から 2 へ変更した．基本的な内部構造に変更はなく，噴射器やスロートおよびノズルは，ほどよし搭
載モデルと同じであり，直径 1 mmで半頂角 15 °，開口比 100 のコニカルノズルである．実験時のスラ
スタ周辺の外観を図 3.2 に示す．実際の実験は，大気圧下で行ったためノズル開口比を 1 としたノズル
カットモデルで作動実験を行った． 
 
図 3.1 一液式スラスタ：スラスタ概要 
 
図 3.2 一液式スラスタ：スラスタ周辺 外観 
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3. 1. 2 推進剤配管系統 




の配管は 1/16 inch の PFA 配管を用いた． 
 
図 3.3 一液式スラスタ：実験系統図 
 










3. 2. 1 実験方法および作動条件 
 本実験のスラスタ作動条件を表 3.1 に示す．先行研究にて既に多くの実験が重ねられているが，その



























図 3.4 一液式スラスタ：作動シークエンス 
 
3. 2. 2 評価方法 
 立上り時間の評価方法には，圧力履歴を用いる方法 144)と推力履歴を用いる方法 145) がある．本研究で
は推力の直接計測を行っていないため，チャンバ内圧力履歴を用いて立上り時間の評価を行った．定常
作動時のチャンバ内圧力履歴とバルブ開閉タイミングの代表例を図 3.5 に示す．図 3.5 の青線で描かれ







究で用いた圧力計の計測誤差が 10 kPa 程度であるため，バルブが開いた瞬間（図 3.5 中の「1」）におけ
るチャンバ内圧力から 10 kPa 上昇した点を圧力上昇開始点（図 3.5 中の「2」）と定義した．この「1」
か ら「2」の区間を立上り時間 A とし，「2」から「3」の区間を立上り時間 B と定義した． 
 












ノズルの半頂角は 15 °であるため，ノズル修正係数は 0.983 となる．理論推力係数𝐶𝐹,𝑡ℎ,45は，𝑃𝑐,45とノ












 𝐹45 = 𝑃𝑐,45 𝐴𝑡 𝐶𝐹,𝑎𝑐𝑡,45 (3.1) 
 𝐶𝐹,𝑎𝑐𝑡,45 = 𝜆 𝜂𝐹 𝐶𝐹,𝑡ℎ,45 (3.2) 
 𝜆 =  
1
2
(1 + cos𝜃) (3.3) 














3. 2. 3 結果と考察 
定常区間における各測定値の平均値およびそこから算出した推力および比推力を表 3.2 に示す．本実
験では，表 3.1 に示した作動条件のパターンを 2 回繰り返したところで定常作動ができなくなったため
実験を終了した． 
 















#1 0.40 0.45 0.268 121.3 376.5 85.7 
#2 0.50 0.57 0.308 125.6 433.2 78.1 
#3 0.60 0.67 0.341 133.5 479.1 73.2 
#4 0.70 1.00 0.345 130.4 485.2 49.5 
#5 0.40 0.73 0.183 107.8 N/A N/A 
#6 0.50 0.82 0.228 115.7 320.9 40.0 
#7 0.60 1.01 0.218 106.1 307.8 31.2 





び図 3.7 に示す．グラフ中のマーカはそれぞれ供給圧力を示している．両グラフから，5 回目の作動か
ら既に同じ作動条件である 1回目の測定値との不一致が生じおり，再現性が取れていないことが分かる．
また，4 回目の供給圧力 0.7 MPaA での作動では，チャンバ内圧力の上昇が 3 回目の供給圧 0.6 MPaA の
作動時と比較して鈍くなっていることが分かる．供給圧力以外に配管供給系統などの作動環境に変化は













量 100 ~ 200 g において顕著に表れる傾向があることも同時に報告されている．そのため，本実験での触
媒劣化の原因は供給圧力を大きく変化させ，推進剤流量を大きくしたことに起因したものである可能性
が高い．総推進剤使用量の定常区間における推進剤流量平均値への影響を図 3.8 に示す．5 回目の作動
では同条件（供給圧力 0.4 MPaA）の 1 回目のものと比較して推進剤流量は大きくなっていることが分か




















 供給圧力を再び 0.4 MPaA に戻した 5 回目の作動では明らかに性能が低下していることから，本実験
での推進性能の評価は，サンプルデータは少ないが 4 回目の作動までの測定値を用いて行った． 
 







は 1.5 ~ 2.5 sの間にあり，供給圧力を大きくすると立上り時間は短縮していく傾向があることが分かる．
また，立上り時間は，スラスタ直上のバルブから推進剤が流れ始め噴射器を通過して触媒に当たるまで
の時間である立上り時間 A と，触媒に接触して分解反応が開始されてから定常圧力の 90 %に達するま
での時間である立上り時間 B に分類できる．供給圧力の立上り時間 A および立上り時間 B への影響を
図 3.10 および図 3.11 に示す．立上り時間 A（図 3.10 参照）の 0.4 MPaA における立上り時間が短いが，
これは 1 回目の実験結果であり，準備中にスラスタ直上バルブ（図 3.3 の OM-SV）とスラスタ間の配
管内に推進剤が入り込んでいたことによるものであることが分かっている．これを考慮すれば，立上り










図 3.9 定常作動実験：供給圧力の立上り時間への影響 
図 3.10 定常作動実験：供給圧力の立上り時間 A
への影響 













図 3.12 定常作動実験：供給圧力の定常区間における推力および比推力平均値への影響 
 











3. 3 パルス作動実験 





特に制御バルブの応答速度と触媒応答性に依存する最小 On-time および最小 Off-time の幅と推力の積で
表される．スラスタで制御される姿勢制御系はこの最小インパルスビットと遅れ時間で決まるリミット
サイクル以上の精度は出せないため，最小インパルスビットとその遅れ時間をどこまで小さくできるか









御系からの要求項目となるほか，推進系設計では必ず評価を求められる項目である 150)．  
 
3. 3. 1 実験方法および作動条件 
本実験のスラスタ作動条件を表 3.1 に示す．また，パルス作動時のバルブ電圧履歴と各区間の定義を




管径は 1/16 inch という条件で実験を行った．この配管条件のもと，供給圧力を高めることで推進剤の流
速を早め，立上り時間をなるべく短縮する努力を行った．供給圧力は，3. 2 節の定常作動時における実
験結果を参考に触媒の分解可能上限流量を考慮し，0.6 MPaA とした．また，同様に 3. 2 節での定常作
動時の結果から立上りには 1.5 s 以上かかることから，最初は On-timeを 2.0 s に設定して様子を見た．
また，Off-time は立上り時間の 1.5 s を考慮してその 2 倍の 3.0 s と設定した．実験を進めながら徐々に
On-time 幅を小さくしていき，最終的に表 3.1 に示すような作動条件で実験を行った．バルブの信号制
御はファンクション・ジェネレータを用いて行った．このとき，パルスの周期が一定になるように Off-
time を設定し，その周期は 5.0 s で統一した． 
 























図 3.14 パルス作動時のバルブ電圧履歴 
 
3. 3. 2 評価方法 
インパルスビットの算出には，通常は推力履歴を用いるが，本研究では推力の直接計測を行っていな
いため，圧力履歴を用いて推力を算出した．推力の算出方法は基本的に 3. 2. 2 項で示した方法と同様
である．パルス作動時のチャンバ内圧力履歴およびバルブ開閉タイミングの代表例を図 3.15 に示す．
図 3.15 の青線で描かれた矩形波はスラスタ直上のバルブ（図 3.3 中の OM-SV）に印加した電圧の履歴
である．図 3.15 中の「𝑇1」および「𝑇2」はそれぞれバルブに電圧を印加した瞬間および印加を停止した





150) ．  
 



















(𝑇2 − 𝑇1) (3.8) 
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3. 3. 3 結果と考察 
各作動条件におけるチャンバ内圧力履歴を図 3.16 から図 3.21 に示す． 
 
図 3.16 パルス作動実験：チャンバ圧力履歴 #2 
供給圧力 0.6 MPaA , 2.00 s On / 3.00 s Off cycle 
図 3.17 パルス作動実験：チャンバ圧力履歴 #3 
供給圧力 0.6 MPaA, 1.00 s On / 4.00 s Off cycle 
図 3.18 パルス作動実験：チャンバ圧力履歴 #4 
供給圧力 0.6 MPaA, 0.50 s On / 4.50 s Off cycle 
図 3.19 パルス作動実験：チャンバ圧力履歴 #6 
供給圧力 0.6 MPaA, 0.25 s On / 4.75 s Off cycle  
図 3.20 パルス作動実験：チャンバ圧力履歴 #8 
供給圧力 0.6 MPaA, 0.20 s On / 4.80 s Off cycle  
図 3.21 パルス作動実験：チャンバ圧力履歴 #7 







2.0 s の時は矩形状のパルスが生じているが，On-time：1.0 s からは三角形状に変化していることが分か
る．また，どの作動においても立下り時の定常圧力が大気圧である 0.1 MPaA 付近より高くなっている









 本実験で用いたスラスタおよび推進剤供給系は BBM であるが，現状でどの程度までインパルスビッ
トを小さくできるのかについて検討を行った．各作動時の圧力履歴から，バルブの On-time が短くなる
につれて圧力ピーク値も小さくなっており，図 3.21 に示す On-time：0.1 s の作動では，60wt%H2O2を推
進剤とした場合の臨界圧力（チャンバ内でガスが音速に達する圧力）に達していない．そのため，NASA-






を用いて行った．具体的には，図 3.16 から図 3.20 の図中に記入した点線以降の圧力波形が計算対象で
ある．On-time幅を短くしていくとインパルビットの大きさは On-time：0.20 s まで概ね線形性をもって
小さくなっていることが分かる．On-time：0.2 s において最小値をとり，このときのインパルスビットの











そのため，CTD が大きすぎる場合は RCS としては用いることはできない．逆に小さいほど姿勢制御系
の自由度が高まり，複雑な姿勢制御にも用いることが可能な RCS となる．On-time 幅による CTD への
影響を図 3.23 に示す．また，On-time幅による 1 パルスごとの推進剤使用量への影響を図 3.24 に示す．
マーカ値は平均値であり，作動条件ごとの標準偏差をグラフ中にエラーバーで示した．On-time 幅を短
くしていくと CTD は増加していく傾向がある．これは On-time 幅が小さくなるにつれて推進剤供給量
が小さくなり反応不足によって立上り時間が長くなることよるものと考えられる．On-time：0.50 s まで
は CTD は単純な増加傾向が見られるが，On-time：0.25 s 以降では，On-time：0.25 s と 0.20 s で不規則に
増減しており，推進剤使用量やインパルスビットの変化と相関のある傾向は見られない．この原因とし
ては，立下り時間での定常圧力のオフセットの大きさが On-time：0.25 s の場合と On-time：0.20 s の場合
で異なるためと考えられ，より正確な測定には前述の通り配管系統の改良が必要であると考えられる． 
 
図  3.23 パルス作動実験：On-time 幅による
Centroid time delayへの影響 
図 3.24 パルス作動実験：On-time幅による 1 パ
ルスごとの推進剤使用量への影響 
 
現状達成可能な最小インパルスビットおよび CTD の測定結果 
 On-time 幅によるインパルスビットと CTD の測定結果を表 3.4 に示す．本実験から，供給圧力 0.6 
MPaA において現状で実現可能な最小インパルスビットは On-time：0.20 s において 212.6 ± 9.8 mN･sで
あり，このときの CTD は 0.39 ± 0.02 sである．ヒドラジンやその他の高性能低毒性推進剤では，200 mN･









Centroid time delay 
[s] 
2.00 1151.7 ± 17.7 0.22 ± 0.03 
1.00 649.2 ± 16.7 0.35 ± 0.03 
0.50 408.3 ± 13.8 0.42 ± 0.02 
0.25 239.8 ± 8.9 0.31 ± 0.00 
0.20 212.6 ± 9.8 0.39 ± 0.02 
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 放電プラズマによる 60wt%H2O2の分解反応性の検証では，5 Hz ~ 5 kHz，5 kV の低周波プラズマによ
って 60wt%H2O2を分解させる実験が行われた．その結果，最も反応量が大きい場合でも 0.01 g/s のオー












































図 4.2 二液式スラスタ：予熱点火検証実験 系統図 
 













図 4.4 二液式スラスタ：作動シークエンス 
 
4. 2. 2 実験条件 
実験時のスラスタ作動条件を表 4.1 に示す．本実験では．混合比と作動時間，予熱温度を固定した．
推進剤供給量の違いによって点火条件が大きく変わると予測されるため，供給圧力（即ち推進剤流量）
のみを変更した．予熱温度については，エタノールの発火温度である 439 °C 113) に近い温度にて実験を
行うことで点火しやすい条件となるが，自作ヒータの耐熱と使用寿命を考慮して予熱温度を 400 °C 以
上と設定した．作動時間については，点火遅れが生じる可能性が考えられることと，作動開始からの状
態をより長く観察するためにバルブ開時間を 30 s とした．本実験では圧力履歴の立上り時間については
評価を行わないため，サンプリング周期は 10 Hz とした．使用触媒は No.4 であり，この触媒は新品では
なく，以前の一液式スラスタによる実験にて既に使用済みのものである． 
  





















60wt%H2O2とエタノールの混合比による断熱火炎温度を計算して検討を行った．図 4.5 に混合比 1 ~ 16
の範囲で凍結流，燃焼室圧力 0.4 MPaA，ノズル開口比 100 の条件で断熱火炎温度と比推力の計算を行
った結果を示す．スラスタの材質である SUS316L の融点は 1,370 °C 程度（図 4.5 の赤線参照）であり，
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推奨される最高使用温度は 900 °C である．また，触媒の担体であるアルミナの融点は 2,000 °C 以上と
高いものの，雰囲気温度 1,000 °C 付近でγ-アルミナからα-アルミナへ結晶構造が変化し，アルミナの孔
径増大により表面積が縮小することと，触媒物質である白金が雰囲気温度 750 ~ 900 °C から急激に粒成
長を開始することなどの複合要因から，触媒表面積の減少による性能低下が起こることが予想される







合比 5 を選択した． 
 
図 4.5 60wt%H2O2とエタノールの混合比の違いによる断熱火炎温度および比推力の計算結果（凍
結流，燃焼室圧力 0.4 MPaA，ノズル開口比 100） 
 




も，一液式スラスタの作動時の定常時のチャンバ温度である 130 °C を超えていればエタノールとの反
応による温度上昇と考えられ，高い温度で定常状態となった場合は点火に成功したと判断した． 











供給圧力 0.5 MPaA における燃焼室温度・圧力履歴を図 4.6 から図 4.8 に示す．グラフ中の青い区罫
線はバルブ（OM-SV）の電圧履歴である．実験番号#1（図 4.6 参照）においては，作動開始後に急激に
燃焼室温度は低下して 130 °C 付近で定常状態になった．作動時の様子としては，白色プルームが視認で
きた（図 4.9 (a)参照）．これらの結果から一液式作動になったと判断できる．実験番号#2（図 4.7 参照）
においては，作動開始直後から燃焼室圧力は急激に上昇し，1,000 °C 付近で定常となった．また，燃焼







(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 
図 4.6 燃焼室予熱点火検証実験：#1供給圧力 0.5 MPaA，混合比 5，使用触媒 No.4 
 
(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 
図 4.7 燃焼室予熱点火検証実験：#2供給圧力 0.5 MPaA，混合比 5，使用触媒 No.4 
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(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 




































[°C] [MPaA] [g/s] [MPaA] [°C] [°C] [-] [-] [mN] [s]
#1 × 459.1 0.643 0.505 0.331 134.2 1.832 1.657 430 68.2
#2 〇 446.3 0.362 0.505 0.437 991.3 1.832 1.657 568 160.0









供給圧力 0.6 MPaA における燃焼室温度・圧力履歴を図 4.10 および図 4.11 に示す．また，定常区間
における計測値の平均値およびそれを基に算出した推進性能の一覧を表 4.3 に示す．供給圧力 0.6 MPaA
においても燃焼室温度・圧力は上昇しており，点火に成功していることが分かる．しかし，圧力履歴に




(c) 燃焼室温度履歴 (d) 燃焼室圧力履歴 
図 4.10 燃焼室予熱点火検証実験：#4供給圧力 0.6 MPaA，混合比 5，使用触媒 No.4 
 
(c) 燃焼室温度履歴 (d) 燃焼室圧力履歴 
図 4.11 燃焼室予熱点火検証実験：#6供給圧力 0.6 MPaA，混合比 5，使用触媒 No.4 
 























[°C] [MPaA] [g/s] [MPaA] [°C] [°C] [-] [-] [mN] [s]
#4 〇 462.6 0.414 0.603 0.520 1025.4 1.832 1.657 676 166.5








次に，供給圧力 0.7 MPaA における燃焼室温度・圧力履歴を図 4.12 に示す．また，定常区間における
計測値の平均値およびそれを基に算出した推進性能の一覧を表 4.4 に示す．グラフから，これまでの作








(e) 燃焼室温度履歴 (f) 燃焼室圧力履歴 
図 4.12 燃焼室予熱点火検証実験：#7供給圧力 0.6 MPaA，混合比 5，使用触媒 No.4 
 


























[°C] [MPaA] [g/s] [MPaA] [°C] [°C] [-] [-] [mN] [s]
























































スラスタで実験を行う場合，燃焼の安定性や効率を鑑みると推進剤供給圧力は 0.5 MPaA 程度とするこ
とが望ましいと考えられる．したがって，本研究における二液式スラスタの作動実験においては，推進




4. 3 最低点火予熱温度の探索 





4. 3. 1 実験方法と装置構成 













図 4.19 最低点火予熱温度の探索実験：改修後のスラスタ計測ポート 断面図 
図 4.20 最低点火予熱温度の探索実験：スラスタ周り 外観 
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4. 3. 2 実験条件 
実験時の作動条件を表 4.5 に示す．本実験では，燃焼室予熱温度のみを変化させ，推進剤混合比およ
び作動時間は固定した．予熱温度の下限値はひとまず 200 °C とし，4. 3. 1 節で述べた手順で予熱温度
を高くしてくことにした．作動時間に関しては，本実験では予熱温度を細かく変化させて実験を行うた
め，実験回数が多くなることが予想されることから，触媒使用寿命について考慮する必要がある．我々
が使用している触媒は，高い分解効率で使用可能な推進剤使用量の範囲が 100 ~200 g 程度であることが
先行研究にて判明している 147)．4. 2 節で実施した実験での供給圧力 0.5 MPaA における 30 s の作動で
推進剤使用量が 13 g程度だったことを考慮し，作動時間を 10 s と設定した．これにより，1 作動あたり
の推進剤使用量を半分程度まで下げ，推進剤使用量 100 gまででの作動回数を 15回程度と見積もって実
験を行った． 
 















0.5 5 設定せず 10 200 ~ 10 No.12 
 
4. 3. 3 評価方法 
実験結果として得られるデータは，供給圧力と推進剤流量，予熱温度，燃焼室圧力・温度時間履歴で












響を図 4.22 に示す． 
図 4.21 から，総推進剤供給量が 100 gを超えると 1 作動あたりの推進剤使用量が明らかに増加してお
り，触媒分解性能が低下している可能性が考えられる．また， 
図 4.22 から，燃焼室圧力の平均値は総推進剤使用量 100 g 付近から急激に低下しており，その後は
0.10~0.15 MPaA 付近の値をとり続けている．供給圧力 0.5 MPaA の場合，一液式作動になった場合でも
触媒分解性能が低下していなければ燃焼室圧力は 0.3 MPaA 程度まで上昇するため，このグラフからも
触媒が劣化している可能性が高いと考えられる．また，100 ~ 200 g 付近での触媒分解効率の低下は先行
研究 147)においても示されており，傾向は一致している．そこで，本実験においては総推進剤使用量 100 
g までの計測データを用いて最低点火予熱温度の評価を行った． 
 







 予熱温度 200，250，300 °C における燃焼室温度・圧力履歴を図 4.23 から図 4.25 に示す．予熱温度
200 °C および 250 °C の場合では，作動開始後に焼室温度は急激に低下し 130 ~150 °C 付近で定常状態と
なった．また，燃焼室圧力についても点火に成功した場合の燃焼室圧力履歴である 4. 2. 4 項の図 4.7
と比較して低い値をとっており，不点火となっていることが分かる．予熱温度 300 °C の場合，作動開始
後から燃焼室温度は 800 °C 付近まで上昇し続け燃焼室圧力も 0.3 MPaA 付近で定常状態となっているた
め，点火に成功している．これら 3 パターンの計測値から，最低点火予熱温度は 250 ~ 300 °C の間に存
在すると考えられる．そのため，300 °C から順次燃焼室予熱温度を下げて実験を行った． 
 
(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 
図 4.23 最低点火予熱温度探索実験：#1 燃焼室予熱温度 200 °C，混合比 5，使用触媒 No.12 
 
(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 
図 4.24 最低点火予熱温度探索実験：#2 燃焼室予熱温度 250 °C，混合比 5，使用触媒 No.12 
 
(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 
図 4.25 最低点火予熱温度探索実験：#4 燃焼室予熱温度 300 °C，混合比 5，使用触媒 No.12 
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燃焼室予熱温度 200 ~ 300 °C での定常区間における燃焼室温度平均値および圧力平均値への影響を図 
4.26 および図 4.27 に示す．グラフ中のマーカは平均値であり，エラーバーは各予熱条件における標準
偏差を示す．燃焼室予熱温度を 300 ~ 250 °C まで 10 °Cずつ下げていくと定常区間における燃焼室温度
は徐々に低下していき，予熱温度を 250 °C にすると燃焼室温度は 160 °C 付近まで低下していることが
分かる．予熱温度 250 °C の場合でも若干の温度上昇は見られており，図 4.24 の燃焼室圧力履歴を見る
と圧力スパイクが大きく立っていることからも燃焼反応自体は燃焼室内で局所的かつ突発的に生じて
いると考えられるが，持続的な燃焼は生じていない．燃焼室圧力も 250 °C で突然低下しているため，燃
焼室内は燃焼反応が支配的な環境ではないと判断できる．予熱温度による燃焼室温度・圧力の変化から，
予熱温度が 260 ~ 270 °C 付近において特に圧力の上昇が顕著にみられ，燃焼反応が支配的な作動になっ
ていると考えられるため，最低点火予熱温度は 270 °C 付近と推定できる． 
 
図 4.26 最低点火予熱温度探索実験：燃焼室予熱温度の定常区間における燃焼室温度平均値への影響 
 






















(c) 燃焼室温度履歴 (d) 燃焼室圧力履歴 
図 4.28 最低点火予熱温度探索実験：#14 燃焼室予熱温度 260 °C，混合比 5，使用触媒 No.12 
 
(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 




(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 
図 4.30 最低点火予熱温度探索実験：#9 燃焼室予熱温度 280 °C，混合比 5，使用触媒 No.12 
 
(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 
図 4.31 最低点火予熱温度探索実験：#8 燃焼室予熱温度 290 °C，混合比 5，使用触媒 No.12 
 
予熱温度によって，圧力変動の激しさが異なることから，作動開始から平衡状態への遷移のしやすさは，
燃焼室予熱温度に依存していると考えられる．4. 2. 4 項に示した予熱温度が 400 °C 以上の場合の作動
においては，本実験で示した燃焼室内温度・圧力履歴と比較して安定した作動となっているため，初期
の予熱温度が作動開始後の状態へ影響を与えている可能性が考えられる． 












4. 4. 1 実験方法と装置構成 
 本実験では，4. 3 節に引き続き燃焼室の予熱温度をパラメータとして実験を行った．実験方法や 
装置構成は 4. 3. 1 項に述べたものと同様である． 
 
4. 4. 2 実験条件 
 実験時の作動条件を表 4.6 に示す．本実験においても燃焼室予熱温度のみを変化させ，推進剤混合比
および作動時間は固定した．但し，作動時間に関しては，当初は 10 s で固定していたが，実験を進めて
いくうちに点火に成功し燃焼室温度が上昇したものの途中で温度が下がる，いわゆる失火となるケース
が認められたため，実験後半では作動時間を 10 s から 15 s に延長して実験を行い，長めに計測を行っ
た．4. 3 節では 200 ~ 300 °C の範囲で最低点火予熱温度の調査を行った．本実験では，予熱温度を 300 
~ 400 °C に設定し，より高温域の予熱温度での実験を行った．使用触媒は No.13 であり，新品のものを
用いた．本実験において作動を重ねるごとに触媒劣化による影響が徐々に表れると予測されるため，予
熱温度条件の順番を 300 °C→400 °C→310 °C→390 °C→320 °C→380 °C…のように設定した温度範囲を
できるだけ触媒劣化の影響が少なく含まれるように実験を進め，これを 2 回ずつ繰り返し実施した． 
 















0.5 5 設定せず 
初期：10 
後期：15 
300 ~ 400 10 No.13 
 
4. 4. 3 評価方法 
実験結果として得られるデータは，供給圧力と推進剤流量，燃焼室圧力・温度の時間履歴である．これ
らのデータから，予熱温度による各測定値への影響を比較することで予熱温度のスラスタ性能への影響






















た総推進剤使用量 100 g 以降ではわずかに圧力の低下傾向が見られている． 









(a) 燃焼室温度履歴 (b) 燃焼室圧力履歴 
図 4.34 予熱温度のスラスタ性能影響評価実験：失火した場合の燃焼室温度・圧力履歴（#16 燃焼





予熱温度の定常区間における燃焼室内温度・圧力平均値への影響を図 4.35 および図 4.36 に示す．グ
ラフ中のマーカは平均値であり，エラーバーは各予熱条件における標準偏差を示す．また，200 ~ 300 °C
の結果は 4. 3. 4 項に示した実験データである．予熱温度 300 °Cにおいては，燃焼室温度・圧力ともに
若干低い値をとる傾向があるが，それ以上の予熱温度においては概ね同じ幅で値をとっており，特に大
きな変化は見られない． 
次に，予熱温度の定常区間における推力・比推力平均値への影響を図 4.37 および図 4.38 に示す．こ
ちらのグラフもエラーバーの取扱いは燃焼室温度・圧力のグラフと同様である．推力・比推力に関して
も予熱温度 300 °C において共に低めの傾向が見られており，特に比推力に関しては 20 s 程度低い値を
とっていることが分かる． 
 これらの結果から，予熱温度が 300 °C 以上であればスラスタの作動性能に予熱温度は大きな影響を
与えることはないことが分かった．即ち，点火に要する最低温度は 270 °C 付近であるが，スラスタとし

















4. 5 混合比による推進性能への影響 
 本節では，混合比による推進性能への影響を評価するために行った実験とその結果について述べる． 
 
4. 5. 1 実験方法と装置構成 
 本実験では，混合比をパラメータとして実験を行った．推進剤は予混合としているため，混合比を変
えるためにその都度推進剤の入替を実施した．実験時の装置構成は 4. 2. 1 項に述べたものと同様であ
る． 
 
4. 5. 2 実験条件 
 実験時の作動条件を表 4.7 に示す．本実験では，混合比のみを変化させ，作動時間，燃焼室予熱温度
は固定した．作動時間に関しては，失火が起きうることが 4. 4 節にて明らかになったため，温度が立
ち下がる場合も計測できるように 15 s とした．予熱温度に関しては，前節での実結果から 350 °C とし
た．また，混合比の設定は 4. 2 節にて示した混合比による断熱火炎温度（図 4.5 参照）を考慮し，最
適混合比付近と酸化剤リッチ側および燃料リッチ側の値を選択した．使用触媒は No.24 であり，新品の
ものを用いた．実験を最適混合比から開始すると，燃焼温度が高くなり，触媒の熱的損傷が予想される
ため，実験条件を混合比 1→15→10→7→3→8 の順番で実施した．  
 
















1, 3, 7, 
8, 10, 15 
設定せず 15 350 10 No.24 
 













総推進剤使用量の定常区間における燃焼室温度および圧力平均値への影響を図 4.39 および 
図 4.40 に示す．両グラフ中のマーカが△のデータは失火となったデータである．総推進剤使用量 100 
g を超えると失火していることが分かる．また，混合比 7 の場合，最適混合比に近い値であり，燃焼室
温度は大きく上昇し，圧力も 0.42 MPaA 付近まで上昇しているが，失火となった混合比 7.4 におけるデ
ータは，同様に最適混合比付近であるにも関わらず，燃焼室温度は 200 °C を下回っており燃焼室圧力も
低下していることが分かる．これらの結果から，総推進剤使用量 100 g 以降では触媒劣化による影響が











 混合比の定常区間における燃焼室温度および圧力平均値への影響を図 4.41 および図 4.42 に示す．ま
た，混合比の定常区間における理論推力および理論比推力の平均値を図 4.43 および図 4.44 に示す．い
ずれのグラフにおいても混合比 5 における値は 4. 4 節において予熱温度 350 °Cで実験を行った時の点









混合比 1 においては不点火となったが，この原因としては，60wt%H2O2とエタノールが 1:1 の割合で
混合されているため，触媒と 60wt%H2O2 の接触が阻害されたことによって十分に分解が進まなかった
































第 5 章 結論と今後の課題 
5. 1 結論 







・ 推進性能としては，最大推力 785.9 mN，最高比推力は 85.7 s という結果が得られ，推力と比推力の
関係は推進剤流量に対して反比例することが分かった．また，立上り時間は今回の実験範囲では 1.5 
~ 2.5 sであり，推進剤流量が大きいほど短縮される傾向が見られた． 
・ 現状の配管システムでは，スラスタが作動できる最小バルブOn-timeは 0.20 sであることが分かり，






・ 燃焼室を 400 °C に予熱して作動させた結果，燃焼室温度および圧力の定常的な上昇が確認でき，供
給圧力 0.5 MPaA において推力 568 mN，比推力 160 s と算出され，燃焼室予熱が有用な点火方法で
あることが示された． 
・ 燃焼室予熱による点火を用いて，その予熱温度をパラメータとして実験を行った結果，点火に必要
な最小予熱温度は 270 °C 程度であり，安定した作動を得るためには予熱温度 300 °C にする必要が
あることが分かった．また，混合比をパラメータとして実験を行った結果，混合比 3 ~ 15 の範囲で
点火に成功し，60wt%H2O2とエタノールの最適混合比である 7.4付近において燃焼室温度が 1,100 °C
となり，比推力は 173 s と算出された．混合比 15において，触媒劣化温度以下での燃焼温度による
作動が可能であり，比推力 130 s 程度の性能を得られることが分かった． 
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